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            초록
          
        

        
          This paper presents an ejector for active debris removal using a space net. A non-explosive space-net ejection mechanism based on a spring’s elastic restoration force was developed. Through a literature review, the key parameters for the ejection mechanism were defined. Then, a spring design that satisfies these parameters was developed and verified through numerical simulations. Based on the designed spring, a three-dimensional configuration of a single space-net ejector was developed. Structural analysis was conducted under static and dynamic conditions to investigate the relevancy of the design, accounting for the spring’s elastic restoration force and launch environment. Finally, the ejector was fabricated, and the hold down and release mechanism was validated.

        

      

      
        Keywords: 
Active Debris Removal, Space Net, Spring Based Ejection Mechanism, Structural Analysis
키워드: 우주 잔해물 능동 제거, 우주 그물, 스프링 기반 사출 메커니즘, 구조 해석

      

    

    

  
    
      1. 서 론
      궤도상 서비싱(on-orbit servicing, OOS)은 위성의 임무 연장을 목적으로 우주 공간상의 우주 물체들의 상태 점검(inspection), 자세 유지, 견인 및 이동(tug, relocation) 또는 수리(repair), 우주 잔해물 제거(debris removal) 등의 서비스를 제공하는 것을 의미한다. 궤도상 서비스의 종류에는 궤도 폐기(de-orbit) 또한 포함되는데, 이는 우주 잔해물을 대상으로 능동적으로 제거하는 기술을 활용하는 것이다(1). 우주 잔해물은 우주 궤도상 존재하는 활용되지 않는 물체를 통칭하며, 임무 종료 또는 기능이 정지된 우주 비행체, 충돌에 의한 파편 등이 이에 해당된다(2). 최근 전 세계적인 민간 우주 산업화 및 정부 주도의 올드 스페이스에서 민간 주도의 뉴스페이스 시대로 전환됨에 따라 이러한 우주 잔해물 수가 급증하며 우주 생태계를 파괴하고 있다. 이에 따라 국제연합(United Nations, UN) 외기권위원회는 우주 잔해물 경감 가이드라인을 채택하였으며(3), 이를 준수하기 위해 국가에서 우주 잔해물 제거에 관한 연구가 활발히 진행되고 있다.

      우주 잔해물 제거를 위한 방법으로는 임무 종료 후 25년 이내에 지구 대기권에서 스스로 폐기하는 임무 후처리 방법(post-mission disposal)과 청소용 인공위성을 통해 우주 잔해물을 직접 제거하는 잔해물 능동 제거(active removal debris, ADR) 방법으로 구분할 수 있다(4). 이 중 ADR 방법은 제거 방식에 따라 접촉식과 비접촉식으로 구분된다. Fig. 1과 같이 접촉식 제거 방법은 작살(harpoon), 로봇팔(robotics arm), 그물(net) 등과 같이 포획 목표물과의 물리적인 접촉이 필요한 기술을 포함한다. 비접촉식 제거 방법은 이온 빔(ion beam) 및 레이저(laser) 등을 이용한 방법과 같이 포획 목표물과의 접촉을 요구하지 않으며 원거리에서 목표물의 물리적 거동을 유도하여 제거하는 기술이다(5~10).

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Various type of ADR mechanism
        
        

        

      

      영국 Surrey space centre를 주도로 2014년부터 시작된 ‘removeDEBRIS’ 프로젝트의 일환으로 그물 및 작살을 이용한 포획 방법을 포함하여 다양한 우주 잔해물 포획 기술에 대한 연구가 수행되었다. 또한 실제 우주 환경에서 우주 그물 및 작살을 이용한 우주 잔해물 능동 제거 기술을 구현한 바 있다(11). 한국항공우주연구원은 2014년에 ‘우주파편 충돌위험 종합관리시스템개발 및 우주파편 제거시스템 연구’의 일환으로 우주파편 포획 시스템 지상 테스트베드(KARI capture test-bed, KARICAT)를 구현하였다. 지상 테스트베드는 캡쳐 디바이스로 집게팔이 부착되어 있는 체이서, 타겟, 무마찰 평판으로 구성되어 있다. 이를 이용하여 시각 기반 목표 물체 자율인지 및 자동 추적/접근 알고리즘을 구현하고 타겟을 집게팔로 붙잡는 데에 성공한 바 있다(12,13).

      우주 그물을 이용한 잔해물 능동 제거 방법은 다른 능동 제거 방법들과 달리 접촉 과정에서 부가적 우주 잔해물 발생 가능성이 낮으며, 비우호적 운동(non-cooperative behavior)을 하는 우주 잔해물의 포획이 가능하다는 장점이 있다(14). 따라서 이 논문에서는 우주 그물 기반의 접촉식 제거 방법을 선정하였다. 우주 그물을 이용한 잔해물 제거 방법은 위성에 탑재된 우주 그물 사출장치로부터 투사체(projectile) 및 우주 그물을 사출시켜 잔해물을 포획한다. 사출 메커니즘에 따라 우주 그물 끝단에 연결된 투사체를 사출시키며, 투사체가 사출 및 가속화되면서 우주 그물이 사출된다. 우주 그물을 이용한 우주 잔해물 제거 과정은 Fig. 2와 같이 ① 위성의 근접 기동, ② 우주 그물 사출-전개, ③ 우주 잔해물 포획, ④ 견인줄(tether)을 이용한 우주 잔해물 견인의 4단계로 구성될 수 있다(15). 우주 그물을 이용한 우주 잔해물 포획 과정에서 원활한 임무 수행을 위해서는 적절한 우주 그물 사출 메커니즘을 선정하고, 정립한 설계 요구 조건을 만족하도록 하는 메커니즘 설계가 요구된다. 또한, 설계한 메커니즘에 적용되는 정적 하중 및 발사 환경에서의 동적 하중에 대해 설계 요구조건을 만족하도록 하는 설계가 요구된다. 이에 따라 이 연구에서는 정립한 설계 변수의 요구조건을 만족하며, 작용하는 하중에 대한 설계 요구조건을 만족하도록 하는 우주 그물 사출 메커니즘을 설계하였다. 우주 그물 사출을 위한 메커니즘으로 스프링의 탄성 복원력을 이용한 스프링 기반 비폭발식 사출 메커니즘을 선정하였으며, 이에 대한 설계 변수 및 설계 요구 조건을 정립하였다. 설계 요구 조건을 만족하도록 하는 스프링 설계와 동역학 사출 시뮬레이션을 통한 스프링 설계안의 타당성을 확인하였다. 스프링 설계 제원을 토대로 스프링 기반 비폭발식 사출 메커니즘을 설계하였으며, 이에 대한 3차원 형상을 구현하였다. 설계한 사출 장치의 구조 해석을 통한 설계안의 적절성을 검토하였다. 마지막으로 3D 프린팅을 통한 사출장치의 실물을 제작하였으며, 구속 강구 및 직류모터 기반 구속 분리장치 메커니즘의 구동 가능성을 시험적으로 확인하였다.

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Sequence of active debris removal using space net
        
        

        

      

    

    

  
    
      2. 우주 그물 사출 메커니즘 구조 설계
      
        2.1 스프링 기반 비폭발식 우주 그물 사출 메커니즘 
        우주 그물 기반 ADR 기술은 우주 그물의 사출을 위해 각 모서리에 위치한 투사체를 사출시키는 동력원이 요구된다. 동력원을 얻는 방식으로는 압축 가스 분사 기반 사출 메커니즘(pneumatic net gun mechanism)과 압축 스프링 기반의 사출 메커니즘(compression spring-based ejection mechanism) 등이 존재한다. 가스 분사 기반 사출 메커니즘은 Fig. 3(a)와 같이 냉각 가스를 압축시키고 압축가스를 분사시켜 투사체의 사출 및 우주 그물을 전개하는 방식이다(16). 압축 스프링 기반의 사출 메커니즘은 Fig. 3(b)처럼 압축 스프링을 압축시켜 탄성 복원력을 유도하고 탄성 복원력에 의해 투사체가 사출 및 가속화됨에 따라 연결된 그물이 사출되는 방식이다(17).

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Space net ejection mechanism
          
          

          

        

        가스 분사 기반 사출 방법은 메커니즘의 구조가 상대적으로 복잡하며, 압축된 가스를 순간적으로 방출시키기 때문에 이에 대한 반력이 크게 작용하게 된다. 무중력 상태의 우주 공간에서 큰 반력은 위성의 자세 제어 또는 우주 그물 사출 각도 변화 등에 영향을 줄 우려가 있다.

        한편, 압축 스프링 기반의 사출 방법은 메커니즘이 비교적 간결한 구조를 이루며, 고온이나, 저온 등의 영향이 적다. 또한, 화학적인 반응을 요구하지 않기 때문에 발사 환경 및 작용 반력 측면에서도 상대적으로 유리할 수 있다. 이에 따라 이 논문에서는 우주 그물을 사출하기 위한 메커니즘으로 압축 스프링의 탄성 복원력을 이용한 사출 메커니즘을 선정하였다. 스프링 기반 우주 그물 사출 메커니즘은 스프링을 압축시킨 후 구속 및 해제하여 스프링 탄성 복원력을 유도하고 스프링 탄성 복원력에 의해 투사체 및 우주 그물이 사출된다. 따라서 메커니즘 구동 시, 압축 스프링의 압축력을 유지하기 위한 구속력 및 구속을 해제하기 위한 메커니즘이 요구된다. 이에 따라 이 논문에서는 비폭발식 분리 메커니즘을 추가로 고려하였다.

        비폭발식 분리 메커니즘은 열선 절단 방식의 구속 분리 장치(release mechanism using heating wire cutting method), 비폭발식 저충격 분리 장치(non-explosive low-shock separation device), 구속 강구 및 직류모터 기반 분리 장치(release mechanism using holding ball and DC motor) 등이 있다. Fig. 4(a)의 열선 절단 방식의 구속 분리장치는 열선을 작동시켜 구속을 해제하는 방식으로, 메커니즘의 구동 시 충격이 적으며, 발사 환경에 대한 구조 건전성 확보가 가능하다(18). Fig. 4(b)의 소형 위성용 비폭발식 저충격 분리 장치는 형상기억합금을 활용하는 방법으로 메커니즘 구동 시 충격이 적고 손상 가능성이 적지만, 무게와 공간상의 제약이 존재한다(19). Fig. 4(c)의 직류 모터 기반 분리 장치는 하우징에 의한 구속 강구의 구속 이후에 직류 모터의 회전으로 구속이 해제되는 방식으로, 별도의 부품 교체 없이 재사용이 가능하며 구조적 간결성 측면에서 이점이 있다(20).

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Hold down and release mechanism
          
          

          

        

        이에 따라 구조적 간결성 및 재사용 가능성을 고려한 구속 강구 및 직류 모터 기반의 비폭발식 분리 메커니즘을 스프링 기반 우주 그물 사출 메커니즘으로 선정하였다. 

      

      
        2.2 스프링 기반 우주 그물 사출 메커니즘 설계 변수 정립
        우주 그물의 사출 및 전개 시, Fig. 5와 같이 우주 잔해물 포획 임무 성공 여부에 영향을 미치는 주요 설계 변수로는 투사체의 개수, 사출 속도(Vprojectile), 사출 각도(αprojectile) 등이 존재한다(21). 이러한 설계 변수들에 따라 우주 그물의 최대 전개 면적, 이동 거리 및 이동 시간이 상이한 특성을 보인다. 따라서 우주 그물 사출 설계 변수에 따른 민감도 분석을 수행한 선행연구(21)를 토대로 우주 그물 사출 속도, 사출 각도 등의 주요 설계 변수를 정립하였다. 결과적으로 이 논문에서는 Table 1과 같이 주요 설계 변수 및 요구 조건으로 사출 속도 2.5 m/s 이상, 사출 각도 30°, 투사체의 개수 4개로 정립하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Design parameters of ejection mechanism
          
          

          

        

        
          Table 1 
				
          

          
            Design parameters of the present ejection mechanism
          
          

        

        
          
            	Ejection velocity (Vprojectile)
            	2.5m/s
          

          
            	Ejection angle (αprojectile)
            	30°
          

          
            	The number of projectiles
            	4
          

        

        

      

      
        2.3 스프링 설계 및 3차원 CAD 모델링
        이 논문에서 도출한 사출장치는 압축 스프링의 탄성 복원력을 이용하며, 앞서 정립한 주요 설계 변수의 요구 조건을 만족하도록 하는 스프링 설계가 요구된다.

        이에 따라 요구 사출 속도를 충분히 만족할 수 있는 탄성 복원력을 도출할 수 있는 스프링 형상을 설계하였다. Table 2와 같이 먼저 식 (1) 및 식 (2)를 통해 스프링 제원에 따라 스프링 상수(k) 및 스프링 탄성 복원력(F)을 도출하였다.

        
          Table 2 
				
          

          
            Specification of the spring for the present ejector
          
          

        

        
          
            	Transverse elastic modulus (stainless steel, G)
            	69GPa
          

          
            	Spring wire diameter (d)
            	2.5mm
          

          
            	Average diameter (D)
            	28mm
          

          
            	Number of turns (Na)
            	6
          

          
            	Compression displacement (x)
            	33mm
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        다음으로, 사출 각도에 따른 목표 사출 속도 만족 여부를 확인하기 위해 상용 다물체 동역학 시뮬레이션 프로그램 NX simulation을 사용하여 스프링 설계 제원에 대한 사출 시뮬레이션을 수행하였다. 앞서 도출한 스프링 탄성 복원력을 투사체가 사출되는 방향으로 적용하였으며, 무중력 조건으로 가정하였다. Fig. 6과 같이 시뮬레이션 수행 결과 설계한 스프링 제원에 대한 사출 속도가 약 4.25 m/s로 도출되어 정립한 목표 사출 속도를 만족함을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Result of ejection velocity
          
          

          

        

        설계한 스프링 제원을 고려하여 투사체 사출을 위한 사출장치 설계안을 도출하였다. 3차원 CAD로 구현한 사출장치는 Fig. 7에 나타내었으며, 지그(jig), 하우징(housing), 본체(body), 투사체(projectile), 구속 강구(holding balls), 압축 스프링(compression spring), 직류 모터(DC motor)로 구성된다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            3D CAD model of the present spring-based ejector
          
          

          

        

        최종적인 메커니즘의 구동 방식은 다음과 같이 ① 구속, ② 해제 그리고 ③ 사출의 과정으로 요약할 수 있으며, 각 과정은 Fig. 8에 제시하였다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Ejection procedure of the present ejector
          
          

          

        

        
          	① 구속: 초기 상태에서 구속 강구에 의해 투사체 및 본체가 구속된다. 이후 구속된 투사체 및 본체를 포함한 사출 장치가 지그에 결합되며, 이때 하우징의 하단부와 모터에 부착되어 있는 혼(horn)의 상단은 접촉 및 고정되어 있다.


          	② 해제: 지그에 부착된 모터가 작동하면서 혼과 접촉되어 있던 하우징이 회전하여 구속 강구가 본체 및 하우징의 홈에 빠지면서 이탈하게 된다.


          	③ 사출: 구속 강구의 이탈에 의한 투사체의 구속 해제 및 스프링 탄성 복원력 작용으로 인해 투사체가 사출된다.


        

      

    

    

  
    
      3. 메커니즘 설계안의 수치적/시험적 검토
      이 연구에서 설계한 스프링 기반 비폭발식 우주 그물 사출 메커니즘은 초기에 투사체가 구속 강구에 의해 구속된 상태이며, 이후 구속이 해제되면서 사출되는 방식이 적용되었다. 초기 투사체의 구속 시 사출장치는 스프링 탄성 복원력을 지속적으로 받게 된다. 이때, 작용하는 하중에 따른 각 구성품에서의 최대 응력(maximum stress)이 재료의 허용 응력(allowable stress)을 초과한다면, 구성품의 소성 변형(plastic deformation) 혹은 파단까지 이르게 된다. 이는 우주 잔해물 포획 임무 성공 여부에 영향을 끼치며, 설계한 스프링의 탄성 복원력에 대한 구조적 강건성 확보가 필수적으로 사전에 요구된다. 또한, 사출 장치는 위성에 탑재되어 지상에서 발사되고 궤도에 도달하기까지 발사체에 의해 극심한 발사 하중(저주파진동, 랜덤 하중) 및 소음에 노출된다. 따라서 발사 환경으로 인해 발생하는 소음 및 진동은 위성체 및 탑재 부품의 기능 저하를 유발하며, 설계 단계에서 이러한 발사 환경에 대한 고려가 필요하다(22,23).

      이에 따라 스프링 탄성 복원력에 의해 발생하는 정적 하중 및 발사체로부터 전달받는 가진에 대한 우주 그물 사출 장치의 구조적 강건성을 평가하기 위해 정적 및 동적 해석을 수행하였다.

      설계된 사출장치의 탄성 복원력 및 발사 환경 랜덤진동하중에 대한 강건성 평가는 식 (3)을 통해 도출한 안전여유(margin of safety, MOS)로부터 수행되었다. 설계 안전계수(safety factor, SF)는 선행 논문을 기준으로 우주환경에 적용되는 일반적인 안전계수 1.4를 적용하였으며(24), 구조 해석을 통해 도출한 응력 분포를 고려하여, 안전여유가 0보다 큰 값이 나오도록 요구 조건을 설정하였다(23).
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        3.1 유한요소 해석 모델 구축 
        설계한 우주 그물 사출장치의 구조적 강건성 평가를 위해 상용 유한요소 해석 프로그램 ANSYS를 활용하였다. 사출장치 구성 부품 중 지그, 투사체, 본체, 하우징 및 모터 혼은 Aluminum Alloy 7075를 적용하였으며, 구속 강구는 ASTM A36 steel을 적용하였다. 각 재료의 상세 물성 정보를 Table 3에 나타내었다. 사출장치의 이산화를 수행하였다. 10절점 사면체 요소를 적용하였으며, 절점 수 342 023개, 요소 수 212 739개로 전체 형상에 대한 이산화를 수행하였다. 경계 조건은 Fig. 9와 같이 사출장치의 하단부 및 상단부에 고정 조건(fixed support)을 적용하였다. 랜덤진동해석에서는 4개의 투사체 사출이 가능한 사출장치의 전체 형상에 대해 단일 사출장치의 하단이 고정되어 있는 상황을 고려하여 하단부에 고정 조건을 부여하였다. 이때, 사출장치의 실제 발사 환경을 고려한 무중력 상태로 가정하였다.

        
          Table 3 
				
          

          
            Material properties employed in the present spring-based ejector
          
          

        

        
          
            	

            	AA 7075
            	ASTM A36
          

          
            	Young’ modulus [E, GPa]
            	71
            	200
          

          
            	Poisson’s ratio [υ]
            	0.33
            	0.3
          

          
            	Density [ρ, kg/m3]
            	2770
            	7850
          

          
            	Yield strength (σallowable)
            	280
            	250
          

        

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            FEA model for structural analysis of the present spring-based ejector
          
          

          

        

      

      
        3.2 정적 구조 해석 
        이 연구에서 설계한 스프링 기반 비폭발식 사출 장치 투사체의 초기 구속 시에 스프링 탄성 복원력이 사출장치에 적용된다. 이에 따라 우주 그물이 사출되는 방향(+Y)으로 앞서 도출한 스프링 탄성 복원력을 투사체 하단면에 적용하였다. 정적 구조 해석을 통해 각 부품에 적용된 재료에 대한 최대 응력(von-mises)을 도출하였으며, Table 4에 나타내었다. 전체 구성 부품 중 본체에 구속 강구와 접촉된 부분에서 Fig. 10과 같이 약 3.2 MPa의 최대 응력이 도출되었다. 다음으로 도출한 응력장 및 재료의 허용 응력에 따른 각 부품에 대한 안전 여유를 Table 4와 같이 분석하였다. 본체, 투사체, 하우징 및 구속 강구에서 안전 여유가 모두 0 이상임을 확인하였다.

        
          Table 4 
				
          

          
            Evaluation of the present spring-based ejector for the static analysis
          
          

        

        
          
            	

            	Maximum stress
[σmax, MPa]
            	Safety margin
          

          
            	Body
            	3.2
            	61.5
          

          
            	Projectile
            	1.9
            	104
          

          
            	Holding balls
            	2.9
            	60.6
          

          
            	Housing
            	0.8
            	249
          

        

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Maximum stress obtained by the static analysis
          
          

          

        

      

      
        3.3 동적 구조 해석 
        위성 진동해석의 대표적인 랜덤진동은 불규칙진동으로써 확률론적 접근 방법(power spectral density, PSD)에 의해 해석을 수행한다. PSD 형태의 가진 종류로는 변위, 속도, 가속도 등이 있으며, 입력 가진으로써 사용될 수 있다(25). 이 연구에서는 Table 5와 같이 차세대 소형 위성의 본체 및 탑재체를 포함한 랜덤 진동 시험 요구사항에 따라 설계한 사출장치의 랜덤진동해석을 수행하였다. 경계 조건으로 설정한 사출장치의 하단 고정부로부터 랜덤진동 입력 가진을 x, y, z 방향의 모든 좌표축에 Table 5의 값을 적용하였다. 

        
          Table 5 
				
          

          
            Random vibration test level
          
          

        

        
          
            
              	Frequency [Hz]
              	Acceleration PSD [g2/Hz]
            

          
          
            	20
            	0.013
          

          
            	50
            	0.08
          

          
            	800
            	0.08
          

          
            	2000
            	0.013
          

          
            	Overall
            	10 grms
          

        

        

        이에 따라 입력한 랜덤 가진에 대한 각 구성품의 응력장을 도출하였다. x축, y축, z축 방향의 입력 가진에 대한 최대 응력은 모터와 모터 혼의 접촉부에서 도출되었으며, 이 중, Fig. 11과 같이 z축 가진 입력에 대해 약 20 MPa로 가장 큰 응력이 도출되었다. 이때, Table 6과 같이 각 부품의 도출된 응력에 대한 안전 여유를 분석하였다. 모든 방향의 가진에 대해 각 부품의 응력장이 0이상임을 확인하였다. 이에 따라 설계한 스프링 기반 비폭발식 사출장치가 랜덤진동 환경에서 설계 요구조건을 만족함을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Maximum stress obtained by the random vibration analysis
          
          

          

        

        
          Table 6 
				
          

          
            Evaluation of the present spring-based ejector for the random vibration analysis
          
          

        

        
          
            	

            	Maximum stress
[σmax, MPa]
            	Safety 
margin
          

          
            	Body
            	x
            	5.5
            	35.3
          

          
            	y
            	0.4
            	499
          

          
            	z
            	3.2
            	61.5
          

          
            	Projectile
            	x
            	1.9
            	104
          

          
            	y
            	0.25
            	713
          

          
            	z
            	1
            	199
          

          
            	Holding balls
            	x
            	3.6
            	48
          

          
            	y
            	0.3
            	665
          

          
            	z
            	1.4
            	126
          

          
            	Housing
            	x
            	4.5
            	43
          

          
            	y
            	0.2
            	999
          

          
            	z
            	5.6
            	34.7
          

          
            	Horn
            	x
            	11
            	17
          

          
            	y
            	0.45
            	443
          

          
            	z
            	20
            	9
          

        

        

      

      
        3.4 구속 분리장치의 시험적 평가
        이 논문에서 사용한 구속 강구 및 직류 모터 기반의 구속 분리장치 유효성 입증을 위해 3D 프린팅을 통한 메커니즘의 실물을 제작하였다. 또한 설계한 메커니즘의 구동 시험을 위해 항공용 송수신기를 이용하여 원격으로 모터를 제어하였다. 결과적으로 Fig. 12와 같이 구속 강구를 이용한 투사체, 본체 및 하우징의 완전한 구속과 직류 모터를 이용한 구속 해제가 원활하게 이루어짐을 확인하였다. 

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Validation of Hold down and release mechanism
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결	론
      이 연구에서는 우주 잔해물 포획을 위한 ADR 기술로써 우주 그물 기반의 포획 메커니즘을 설계하였다. 이때, 선행연구 조사를 통한 스프링 탄성 복원력 기반의 사출 메커니즘을 선정하였다. 또한, 투사체의 원활한 구속 및 해제를 위해 구속 강구 및 직류 모터를 이용한 분리 메커니즘을 고려하였다. 메커니즘의 기본 형상과 설계 변수 및 설계 요구조건은 선행연구를 참고하여 정립하였다. 이를 통해, 설계 요구 조건을 만족하도록 하는 스프링을 설계하였으며, 동역학 시뮬레이션을 통한 스프링 설계의 타당성을 확인하였다. 기설계한 스프링 제원을 토대로 우주 그물 사출을 위한 스프링 기반 비폭발식 사출 메커니즘의 3차원 형상을 도출하였으며, 설계한 스프링의 탄성 복원력을 고려한 정적 해석과 발사 환경을 고려한 랜덤진동해석을 수행하였다. 각 해석을 통해 도출한 응력장 및 적용한 재료의 항복 응력을 고려한 안전 여유를 분석하여 정적/동적 상황에서 설계한 사출장치가 안전 여유를 고려한 설계 요구조건을 만족함을 확인하였다. 마지막으로 3D 프린팅을 이용하여 제안한 메커니즘의 구동 가능성을 시험적으로 확인하였다. 

      향후 4개의 투사체 사출을 위한 사출장치 전체 형상의 3차원 모델을 구현하고, 지상시험을 통한 메커니즘의 실증을 위해 사출장치의 축소 형상 구현 및 제작을 수행할 것이다.

    

    

  
    
      기 호 설 명
      
        
          	
          	
        

        
          	
            
						Vprojectile : 
          
          	
            사출 속도
          
        

        
          	
            αprojectile : 
          
          	
            사출 각도
          
        

        
          	
            
						k
					 : 
          
          	
            스프링 상수
          
        

        
          	
            
						F
					 : 
          
          	
            스프링 탄성 복원력
          
        

        
          	
            σmaximum : 
          
          	
            최대 응력
          
        

        
          	
            
						MOS
					 : 
          
          	
            안전 여유
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